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Die Untersuchungen iiber "Stromungsvorgange beim Betrieb uber- 
expandierter Diisen chemischer Raketentriebwerke" wurden von 
Marz 1972 bis Februar 1973 im Rahmen des NRC Resident Research 
Associateship Program der National Academy of Sciences (USA) 
im Astronautics Laboratory des George C. Xarshall Space Flight 
Centers der NASA (NASA-MSFC), Huntsville, Alabarr,a, USA, durch- 
gefiihrt.Fiir die Unterstutzung und Anregangen danke ich den 
Herren C.R. Bailey, Scientific Advisor, K.W. Gross, H.G. Paul, 
Divfsion Chief, und D. Pryor. 
Seit Marz 1973 wird diese Untersuchung von der Deutschqn For- 
schungsgemeinschaf t (DFG) unterstutzt . 
Das Ergebnia dieser Arbeiten ist in 3 Berichten des Lehrstuhles 
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0 .  Z U S A M M E N F A S S U N G  
Bei der Auslegung eines Raketenmotors, der bei wechselndem 
Gegendruck betrieben werden soll, spielt die Bedingung nkeine 
Stromungsabl6sung" eine wesentliche Rolle. Dies erfordert eine 
entsprechende Festlegung der D3senwanddruckverteilung. Dazu 
werden einige Effekte der mehrdimensionalen Dusenstromung be- 
handelt und die vezschiedenen Erscheinungen bei der Stromungs- 
ablosu~lg in Dusen beschrieben und miteinander verglichen. 
Eine Untersuchung der verschiedenen veroffentlic- an Stromungs- 
ablasungsdaten erlaubt die Feststellung der verschiedenen Para- 
meter, die die Ablosungsbedingung beeinflussen. Ein Vergleich 
der Experimentaldaten mit empirischen und theoretischen Ablo- 
sungsvorhersagemethoden fiihrt zur Auswahl geeigneter Glei- 
chungen fur das Ablosungskriterium. Die Ergebnisse werden auf 
die Stromungsablosungsvorhersage des Space Shuttle Haupttrieb- 
werkes angewendet. 
Beim Entwurf eines Raketenmotors, der innerhalb der Atmosphzre 
betrieben w:ird, spielt die Moglichkeit der Str6mungsabl5sung 
in der D i i s e  eirle wesentliche Rolle. Dieser Zustand kann wzhrend 
der Brennperiodcn eines Triebwerkes, dessen Diise fur eine groae 
H6he ausgelegt ist, ohne Diffusor in niedriger Hahe auftreten 
und ergibt sich wshrend der Anfahr-, Abschalt- und CibermBBigen 
Triebwerksdrosselphasen. Unter stationaren Bedingungen versucht 
man die StrBmungsablosung zu verhindern, dcnn die Lage des 
Ablbsungspunktes der Stroinung ist instabil und fiihrt zu asymrns- 
trischen, oszillierenden KrSften, die die Dike und die Trieb- 
werksaufhsngungen beschsdigen konnen [36] . 
Stromungsablosung tritt im Uberschallteil einer Raketendiise auf, 
wenn durch Uberexpansion der Wanddruck an einer Stelle der Duse 
auf 20 bis 50 Prozent des Umgebungsdruckes absinkt. Deshalb wird 
das FlSchenverhaltnis eines vorgegebenen Triebwerkes so ausge- 
wahlt, daB die Stromung unter stationaren Betriebsbedingung?n 
nicht ablost. 
Bei einem Triebwerk, das fur eine maximale Leistung im Vakuum 
t ausgelegt wird und auBerdem in Meeresh6he gezundet werden sol1 , 
wie es beim Space Shuttle Haupttriebwerk der Fall ist, wird die 
Festlegung des Dusenoffnungsverhaltnisses durch zwei Faktoren 
beeinflust. Die Leistung eines Rakete--'~otors teigt mit zu3ehmen- 
dem 6ffnungsverhZltnis. Da dadurch ebenfalls das Diisengewicht 
ansteigt, existiert ein Punkt, von dem an die Leistungssteige- 
rung durch den Gewichtsanstieg aufgehoben wird. Der Aspek' der 
Stromungsabl6sung beim Betrieb in Meereshahe begrenzt zusatzlich 
das 6ffnungsverhZltnis. Deshalb ist eine genaue Auslegung der 
Dusengeometrie erforderlich. Ein zu konservativ fe~tge~egtes 
Plachenverhaltnis fuhrt zu einem unerwiinschten Leistungsver~ust. 
'iihnliche Problemstellungen traten bei Atlas Suotainer Motor und 
beim 5-2 Triebwerk auf. a I
Lrste Untersuchungen Uber Str6mungsabl6sung in DUsen wurden von I 
Btichner, Prandtl, Meyer, FlUgel und Stanton durchgeffihrt und 
von Stodola ver6ffentlicht [25, 38, 4 0 1 .  Nech dern zweiten Welt- 
krieg fiihrten die stark angestiegenen Forschungsarbeiten auf 
dem Raketentriebwerkssektor zu zahlreichen Untersuchungen 
dieses Problems. Forster und Cowles vom California Institute 
of Technology unternahmen die ersten bekannteren HeiBgasver- 
suche mit einem kleinen Salpeterslure/Anilin Mcltor [13]. Das 
Ergebnis dieser Arbeiten war die Ablbsungsbedingung, daf3 bei 
einer Uberexpansion auf 40 Prozent des Umgebungsdruckes die 
Strbmung von der Wand abreiBt. Diese Zahl wird manchmal als 
"Summerfield Kriterium" bezeichnet [3] und wird bis heute als 
konservativer Auslegungswert betrachtet [3]. Inzwischen wurden 
die Ergebnisse vieler Kaltgasversuche und versckiedener Heif3- 
gastests verbffentlicht, die die Tendenz der Messungen von 
Forster und Cowles bestatiyten. 
Die steigenden Lcistungsanforderungen an Raketenmotore erlauben 
nicht mehr die Verwendung des einfachen Summ~rfield Kriteriums 
zur Dusenauslequng. Man ist deshalb gezwungen, genauere Vorher- 
sagen fur die Ablbsungsbedingungen in Dusen zu verwenden, um 
eine maximalc Triebwerksleistung zu erreichen. 
2. V O R G A N ~ S  D E R  S T R ~ M U N G S A B L U -  
S U N G  
Fllr die Behandlung des Stromungsabl~sungsprozesses ist eine 
Beschreibung der Phtinomene, die im Experiment beobachtet wurden, 
notwendig. Dis Frage, ob in einer Duse die Stromung ablost, 
hhgt wescntlich davon ab, welchen Wert der ~usenwanddruck im 
Verhtiltnis zurn Umgebungsdruck erreicht. Deshalb sol1 zuniichst 
die Druckverteilung in einer Lavaldllse nSher untersucht werden. 
2.1 D r u c k v e r t e i l u n g  i n  e i n e r  
L a v a l d u s e  
In der Abb. 1 ist eine allgemeine Lavalduse dargestellt. Der 
Abb. 1 Allgemeine Lavalduse 
Wanddruck pw hlngt vom Zustand der Feuergase in der Brenn- 
kammer, den E:in- und Auslaufbedingungen am ;:als, ausgedriickt 
durch die Krllmmungsradien rr und rr , dem lokalen Uffnungs- 
1 2 
verhtiltnis c und der Dusenkontur ab. Dabei ist das bffnungs- 
Normalerweise wird zur Vereinfachung der Berechnung eine 
eindimensionale Stramung angenommen und mit einem Uber dern 
DUsenquerschnitt konstanten Druck gerechnet [3, 421. FUr 
ein ideales Gas mit dern Isentropenexponent y erhalt man als 
Zusmenhang zwischen dern Wanddruck, dern Kammerdruck pc und 
dern Uffnungsverhaltnis 
Damit 15Bt sich zu jedem Querschnittsverh~ltnis der Wanddruck, 
normiert mit dun Brennkammerdruck bestirnmen. Fiir range Diisen 
mit kleinem Divergenzwinkel und groUem Einlaufradius stimmen 
diese Werte mit den experimentellen Daren gut Uberein [13, 333 .  
Werden die Divergenzwinkel grdSer als 10' oder verwendet man 
DUsen mit gekriimmten Konturen, dann ergeben sich groBere Ab- 
weichungen von der eindimensionalen Theorie, da die Druckver- 
teilung uber den Querschnitt nicht mehr konstant ist. Die 
eindimensionale Theorie gibt dann nur die mittleren VcrhSlt- 
nisse im Querschnitt wieder. Die Tendenz der Druckverteilung 
im Diisenquerschnitt-ob der Wanddruck groDer oder kleiner 
als der eindimensionale Druck ist- hxngt von der Lage des 
Querschnittes relativ zum Hals- und Endquerschnitt ab. 
Far eine genaue Berechnung des Stromungsfeldes in der DUse 
mussen Verfahren wie die Xethode dcr  Charakteristiken ange- 
wendet werd~n. In der Abb. 2 ist dazu die Wanddruckverteilung 
in der GlockenGdse e i n e s  LOX/LH2 Mochdrucktriebwerkes darge- 
stellt. Entlang der Achse ist ebenfalls die DUsenkcntur ein- 
gezeichnet, die dern des Space Shuttle Haupttriebwerkes ent- 
spricht. Bei der Berechnung des Wanddruckes wurden folgende 
Punkte beructsichtigt [ l f ]  : 
Abb. 2 Wanddruckverteilung in der GlockendCise eines LOX/LH2 
Mochdrucktriebwerkes verglichen mit den eindimensio- 
nalen Druckwerten (Kontur und Daten sind die des Space 
Shuttle Haupttriebwerkes: pc = 205 bar, F = 2170 kN, 
E = 77.5, Ltinge 80% ei er 150 KegeldUsc, rr-/rt = 1, 
rr2/lt 1 0.192) C17r 293 
Zweidimensionales rotationssymmetrisches StrUmungs- 
feld und Relaxation der Feuergase (kinetische Ent- 
spannung ) 
Mischungsverh~ltnisverteilung ttber dem Injektor 
(20 Stromrohren) 
Wandtemperaturverteilung und Xnderung der realen 
Kontur durch Verdrsngungsdicke der Grenzschicht 
Enthalpievermehrung der Treibstoffe vor der Einsprit- 
zung durch Wkirmezufuhr bei der J.'.hlung 
Als Vergleich zu dieser nahezu "realen" Druckverteilung sind 
die eindimensionalen Druckwerte ebenfalls nit eingetragen. Es 
zeigt sich, da5 im Halsgebiet der mehrdimensionale Druck wesent- 
lich rascher abfsllt als die einriimensionale Rechnung zeigt. 
Die starke Xnderung des Druckgradienten beim ubexgang von der 
Halsabrundung zur Parabelkontur fiihrt zu schwachen V~rdichtungs- 
sttillen. Im weiten Teil der PCse ist der "redle" Druck etwa 2 
bis 3 ma1 hoher als der eindimensionale. Der Wanddruck am Diisen- 
ende entspricht dem eindimensionalen Druck bci einern Flachen- 
verhaltnis von etwa 40. 
'eindimensionaler 
0 0.1 0.2 0.3 0.4 
p (bar) 
Abb. 3 Druckverteilung in Endquerschnitt 
(Diicenkontur nach bb, 2) 
Da der Wanddruck e r h e b l i c h  hdher a l s  der mittlere Druck ist, 
muI3 der Druck d e r  Kernstrbmung wesen t l i ch  n i e d r i g e r  s e i n .  D i e  
Abb. 3 z e i g t  d i e  Druckvertei lung i m  Endquerschni t t  der Diise 
von Abb. 2. h e  Form d e r  Druckver te i lung i n  der NShe der Achse 
wird durch die Mischungsverhaltnisvariation i m  E inspr i t zkopf  
hervorgerufen.  
D i e  Druckvertei lung an der :?and kann durch  eine VerSnderung 
der Dusenkontur bei k o n s t a n t e r  Lange und konstantem Expansions- 
v e r h g l t n i s  i n  w e i t m  Grenzen b e e i n f l u f i t  werden, I n  d e r  Abb. 4 
s i n d  dazu verschiedene  m6gliche Konture:: und d ie  Wanddruckver- 
t e i l u n g  fiir e i n e  Dtise m i t  75% der Lange e i n e r  Kegelduse von 
15O und einem Fl t lchenverhal tn is  von 27.5 d a r g e s t e l l t .  D i e  
Rao Opt i~na lkon tu r  
F r e i s t r a h l k o n t u r  
1 2 3  4 5 6 7 8  9 1 0 1 1  
Dusenkontur: 
J - 2 D  Kontur - 
Rao Optimalkontur 
F r e i s t r a h l k o n t u r  --/ 
Abb. 4 Wanddruckverteilung und Diisenkontur (Dusenlange 
75% e i n e r  1 5 O  Kegelduse, E= 27.5, y=1.2) 
Kegelduse l i e f e r t  den g e r i n g s t e n  Dusenenddruck. Im Bereich 
h i n t e r  dem Diisenhals is t  d e r  Wanddruck haher  als i n  e i n e r  
Glockendase, dh das lokale QuerschnittsverhSltnis noch kleiner 
ist. Ausgehend von einer optimalen Kontur (Rao Optimalkontur), 
die den bei dieser L3nge und dem 6ffnungsverhSltnis groBtm6g- 
lichen Schubkoeffizienten im Vakuum liefert, kann man die Form 
so verSndern, daB der Wanddruck im Endquerschnitt ansteigt. 
Diese Erhohung wird durch eine starkere Einv~artskrummung der 
Wand erreicht. Obwohl der Enddruck dadurch steigt, sinkt der 
Schubkoef f izient geringfiigig ab [27]. Durrh geeignete VerZnde- 
rung des Wandkriimmungsradius l3ngs der Cusenachse kann man 
trotz einer sich erweiternden Kontur einen Druckanstieg errei- 
chen (J-2D Kontur). 
Man muB deshalb bei der Untersuchung des Ablosurgsverhaltens 
stets von der mehrZimensionalen Expansion ausgehen. Die 
Verwendcng rindimensiona: gerechneter Wanddruckwerte kann das 
Ergebnis au sehr verfPlschen [33]. 
2.2.1 Rei.ne Stromungsablosung 
In der Abb. 5 sind das Stromungsfeld in einer uberexpandierten 
D l i s e  mit reiner Strtimungsablosung und die dazugehorige Wand- 
t druckverteilung dargest-ellt . Diese Axt der Stromungsablosung 
wird bei chemischen Raketentriebwerken am haufigstsn beobachtet. 
Ausgehend von der Brennkammer expandiert das Gas in der D G s e .  1st 
der Umgebungsdruck vernachlassigbar klein, so verandert sich die 
Druckverteilung nicht. Dieser Druck sol1 deshalb als "Vakuumwand- 
druck" bezeichnet werden. Infolge der Zahigkeit entwickelt sich 
an der Wmd eine Grenzschicht. Da diese bei Raketentriebwerken 
i ~ i e  Wanddruckverteilung, die charakteristischen Punkte und die 
verschiedenen Abstandc ergeben sich als zeitliche Mittelwerte 
niederfrequenter Wanddruckmessungen. Diese Daten konnen fur eine 
Beschreibung des Ablosungsprozesses und die Diisenauslegung ver- 
wendet werden. I 
ilochfrequente Druckmessungen zeigen jedoch, da0 der Ablosungs- 
punkt innerhalb der Ablosungslange oszilliert. Dieses Verhalten 
wird im Abschnitt 2.2.3 und vor allem in [36] (Teil 2: Seiten- 
krafte durch unsymmetrische AblBsung) diskutiert. 
t 
normalerweise turbulent ist, sol1 nur die turbulente Stramungs- 
ablbsung behandelt werden. 
1st der Umgebungsdruck hbher als der Diisenenddruck, so ist ein 
VerdichtungsstoS erforderlich, um den Strahl auf den AuDendruck 
zu komprimieren. Die Grenzschicht kann nur gegen eine gewisse 
Druckdifferenz anlaufen oberhalb derer sie abl6st. In diesem 
Fall expandiert der Gasstrahl zunachst in der oben beschriebe- 
nen Weise bis zu einem Punkt i, an den; durch einen starken 
Druckanstieg der Ablosungsprozess beginnt. Die Gr~~izschicht 
Ablosungs- 
druckanstieg Umgebungsdruck pa 
.---- 
a Dusenenddruck pe 
; \ .  * 
a 'i i 1 I]--< Vakuumwanddruck 
.\ 
\ 
% 
- . . . - . - .  I & .  - Dusenachse 
- senkrechter StoB 
(Mach disk) 
Verdichtungssto6e 
-abgel8ster 
Ruckstromung 
i B P  
(Ablasungspunkt) 
Abb. 5 Stromung und Wanddruckverte!lilng in einer Uber- 
expandierten Duse mit reiner Stromungsabl6sung 
i Anfang des Ablosungsgebietes 
s Abl6sungspunkt 
p Plateaupunkt 
verdickt sich und ein schiefer VerdichtungsstoD entsteht, der 
tief in die Grenzschicht 5ineinreicht.Innerhalb weniger Grenz- 
schichtdicken steigt der Druck fast auf den Umgebungsdruck an 
und die Grenzschicht 1dst ak. Der Abldsewinkel ist in den 
meisten Experimenten konstant bei etwa 13. [20]. Stromab- 
warts erhdht sich nach dem starken Druckanstieg der Wanddruch 
nur noch wenig,bis er fast den Umgebungsdruck erreicht. 
Zwischerl dem abgelcsten Str--51 und der Dusenwand wird wegen 
des Unterdruckes Umgebungsluft angesaugt, die sich mit der 
abgeliSsten Grenzschicht mischt. 
Dieses klassische Bild der Stromungsabl6sung in einer iiber- 
expandierten Uberschallduse erlaubt die Definition von vier 
verschiedenen (zeitlich mittleren) Punkten: 
i: Im Punkt i stellt man die erste Abweichung vom Vakuumwand- 
druckprofil fest. An diesem Punkt beginnt die Ruckkompres- 
sion der StrBmung, jedoch tritt noch keine Ablosung ein. 
s: Die Sc~dr:;~ng lost im Punkt s ab. Die Lage dieses Punktes 
kann in Kaltgasversuchen mit alfilmen U.S.W. festgestellt 
werden. In HeiBgasraketenversuchen sind derartige Methoden 
nicht anwendbar, sodaa der wirkliche Ablasungspunkt fast 
nicht zu bestimmen ist. Lediglich die Ablagerung von RUB 
[41] oder Kondensationserscheinungen an der Wand (siehe 
Abschnitt 2.2.3) k6nnen einige I.~formationen liefern. 
. Zwischen i und s erfolgt der groflte Teil des Ablosungs- 
druckanstieges. Kaltgasversuche in Windkanalen mit Stufen, 
einfallenden VerdichtungsstSBen u.s w. ergeben, daB mehr 
als 80% des gesmten Druckanstiegs in diesem Gebiet auf- 
treten. Der Abstand zwischen i und s ist klein und betragt bei 
Kaltgasver suchen etwa 3 Grenzschichtdicken [20] . Der in [29] 
aufgefuhrte Abstand von nur einer Grenzschichtstzrke weicht 
e~heblich dav'on ab und ist etwas fragwurdig. 
p: Im Punkt p verflacht sich der steile Druckgradient des 
Ablosungsgebietes. Diese Stelle wird Plateaudruckpunkt ge- 
nannt. Der Punkt p ist etwas schwer zu definieren, da der 
Druckgradient niemals zwischen i und dem DUsenende ver- 
schwindet. Zwischen i und p findet der gesamte Ablasungs- 
pg:ozess statt. Der Abstand betrsgt etwa 6 Grenzschicht- 
dicken 120, 2 4  und wird als AbliisungslPnge bezeichnet. 
e: Im Gebiet zwischen dem Plateaudruckpunkt und dem Dusenend- 
qderschnitt findet der abschlieaende Druckanstieg statt. Der 
Ditsenenddruck ist etwas niedriger als der Umgebungsdruck, da 
(lie AuBenluft durch eine Riickstr6mung eingesaugt wird. Der 
3ruckanstieg zwischen p und e wird durch die Dusenform be- 
einflu0t. Fur normale Dusen ist er klein und steigt anns- 
hernd linear zwischen p und e an. In den in [25] aufge- 
fuhrten Versuchen mit Parabeldiisen zeigt sich ein starkerer 
lruckgradient in der Nahe von e und ein deutlicher Plateau- 
1.unkt. Diese Druckverteilung scheint aber nur durch die Art 
der Auftragung hervorgerufen zu sein, da der Druck nicht als 
p,/pc=0.0221 
0.0178 
0.0123 
0.0076 
Ablasungsanfang 
hemat isch) 
druckprofil 
Abh. 6 Wanddruckverteilung als Funktion des Halsab- 
ur verschiedene Druckverh~ltnisse 
PC'% standel 4f 
Funktion der DUsenlSnge,sondern des Fl~chenverh~ltnisses 
dargestellt ist. In einer Parabeldllse wird nsmlich der 
Anstieg des F8chenverh2iltnisses rnit abnehmender Entfer- 
nung vom Diisenende immer kleiner. 
Die Lage des Ablosungsgebietes ist vom Brennkammer- und Umge- 
bungsdruck a-~hzngig. Andert man den Kammer- oder AuSendruck, 
so verschiebt sich lediglich das Gebiet der Stromungsabl~sung. 
Die Abb. 6 zeigt den Wanddruck, der bei einer Kegeldllse mit 
verschiedenen Umgebungsdrucken gemessen wurde. Der Wanddruck 
ist mit dem Brennkammerdruck normiert, da bei den einzelnen 
Experimenten nicht immer der gleiche Kammerdruck erreicht 
werden kann. Das Vakuw.druckprofi1 ist in einem weiten Rammer- 
druckbereich in normierter Form praktisch unabhangig vom Druck. 
1st der Umgebungsdruck vie1 hoher als der Dusenenddruck, dann 
stellt sich die oben beschriebene Wanddruckvertei~ung ein und 
der Strahl lost weit innerhalb der Diise ab. Erhijht man den Kammer- 
druck oder erniedrigt man den AuBendruck, so verschiebt sich 
Abb. 7 Abstand des ersten Druckanstiegspunktes i vom 
Diisenende fiber dem DruckverhBltnis pc/pa [4] 
das Ablasungsgebiet in Richtung Diisenende. Da die Grenzschicht- 
dicke anw3chstrvergr613ert sich das Abldsungsgebiet und der 
Druckgradient verringert sich. 
Die Lage des ersten Druckanstiegspunktes i als Funkti~n des 
Druckverh~ltnisses p,/p, ist in Abb. 7 dargestellt. Der 
Abstand vom Dusenende verringert sich kontinuierlich, bis 
schlieBlich AuBendruck und Dusenenddruck ubereinstimmen. 
2 .2 .2  Ablosung und Wiederanleqen der Stromung 
Normalerweise erfolgt nach der Ablosung der Stromung kein 
Wiederanlegen. In [29, 39, 421  ist ein Wanddruckverlauf be- 
schrieben, der von dem der reinen Stromungsablosung abweicht. 
Der Gasstrahl expandiert in der Duse zu niedrigeren Druckwer- 
ten als bei reiner Ablosung. Der Wanddruck im Ablosungsge- 
biet ubersteigt den Umgebungsdruck und fallt dann auf den 
AuBendruck ab. In der Abb. 8 ist eine Druckmessung dieses 
Abb. 8 Wanddruckverteilung bei Abldsung und Wiederanlegen 
der Strlimung (Kaltgas 5 - 2  Duse, c = 4 0  [39]) 
Vorganges dargestellt. Im Gegensatz zur reinen StrUmungsab- 
lbsung, bei der der Abgasstrahl nur einen Teil des DCsenend- 
querschnittes ausfllllt, wird im Endquerschnitt keine Abl6sung 
von der Wand beobachtet. 
Diesss Verhalten der Dtise, das schon bei Stodola I 3 8 1  festge- 
stellt wurde, ist ahnlich der Str6mung in Uberschallrohron mit 
VerdichtungsstoB [37]. Damit l8Bt sich ein Stramungsfeld 
angeben, das in der Abb. 9 zu sehen ist. Der schiefe Verdich- 
-----! I Diisenachse 
- senkrechter St00 
Grenzschicht (Mach disk) 
reflektierter 
vollflief3ende 
Ablosung 1 Wiederanlegen 
Rezirkulation 
AGb. 9 Schema der Wanddruckverteilung und des Stromungs- 
feldes in einer Diise mit Ablosung und Wiederanlegen 
tungsstol3, der im Ablosungsgebiet entsteht, wird am senkrech- 
ten St00 reflektiert. Die Mach'sche Scheibe fGllt fast den 
gesamten Diisenquerschnitt aus. Die Reflektion des Stoaes be- 
wirktein Wiederanlegen der StrUmung, soda0 die DUse voll 
f lie0t. 
Die wenigen verfiigbaren Daten lassen vermuten, da0 dieses 
Phtinomen vor allem in kleinen Diisen mit niedrigem Austritts- 
winkel auftreten kann. Diese Konfiguration ist ahnlich der 
eines zylindrischen Rohres mit Uberschallgeschwindigkeit. 
In einer kleinen Diise nimmt aunerdem die Grenzschicht einen 
relativ gr6Seren Platz in Anspruch als in einer grosen DUse. 
2 . 2 . 3  J - 2  Ablosungsphanomen 
Niederfrequente Wanddruckmessungen in Umfangsrichtung an 
einem 4-k H2/LOX Motor (NASA-MSFC) und RuSablagerungen [41] 
ergeben, daf3 im Fall der reinen Ablosung die Separations- 
linie im zeitlichen Mittel ziemlich axisymmetrisch verlauft. I 
Die visuellen Beobachtungen des Duseninneren bei J - 2  Trieb- 
werken ergeben jedoch ein Bild, das davon erheblich abweicht. 
Diese optische Erfassung des Ablosungsvorganges ist in einem 
J-2 Motor Mglich, da der Abgasstrahl eines LH2/LOX Trieb- 
werkes durchsichtig ist und die kryogene Kiihlung der Duse 
zu Kondensationserscheinungen an der Wand fuhrt. An Stelle 
einer ebenen Ablosungslinie sind dreiecksformige Erscheinungen 
: I (Tepees) zu beobachten, die mit niedriger Frequenz ihre 1 
Position in Umfangsrichtung und lsngs der Dusenachse 3ndern. 
In der Abb. 1 0  ist ein Schnitt durch ein J-2 Triebwerk darge- 
1 1  
stellt, in dem diese Erscheinungen schematisch eingezeichnet !I 
sind. Diess Abhildung gibt auc3 die Kameraposition zur Beobach- $1 
tung der Ablosungserscheinungen an. Abb. 11 zeigt eine Photo- 
graphie des Duseninneren, in die die wesentlichen PhBnomene 
eingetragen sind. 
Die J-2  Maschine ist ein 1000 kN Lf12/LOX Triebwerk, dessen 
I 
Brennkammer und DUse aus 360 und 540 diinnwandigen Rdhrchen ge- 
bildet wird. Bei einem Fl3chenverhaltnis von 1 2 . 5  (J-2D) wer- 
den die Turbinenabgase im Normalbetrieb in die Duse eingeblasen. 
Wiihrend der  Ablosungstests wurden die Turbinenabgase uber ein I 
Rohr seitlich vom Triebwerk ins Freie ausgestofien (Abb. 11 ) .  6 
I 5 - 2  Triebwerk 
Turhinenabgase bei 
Norrnalausfuhrung 
(keine Verwendung 
bei Abldsungstests) 
/ Turbinen- \ , , 
I 
laB8f f nungen keine dreiecksfdrmigen 
A11ds~mgserscheinungen 
I 
--------- )i Dreiecksabld- 
I 
Gebiet dreiecksfarmiger 
Abldsung (Tepees) 
I 
Z'ilmkamera zur 
Beobacht-ung der 
Abgasstrahl 
(durchsichtig) 
! scheinungen 
\ 
\ 
\ 
Abb. 10 Schematische Darstellung des J-2 Triebwerkes mit 
den beobachteten Abl8sungserscheinungen 
In der Abb. 12 ist die Turhinenabgaseinblasstelle schematisch 
eingezeichnet. Durch die Erh6hung der Rohrchenzahl von 360 auf 
540 entstehen Dreiecksschlitze (Cat Eyes), die die Wand auf 
einer Strecke von etwa 10 cm unterbrechen. In einigen der Abl8- 
sungstests wurden diese Uffnungen mit Blechdreiecken und 
Ablationsmaterial verschlossent ohne daO dadurch das optische 
Abldsungsbild entscheidend geandert wurde. In diesem Turbinen- 
abgaseinlaagebiet versndern sich die Wandtemperaturen sehr 
stark. Sie sinken um etwa 300 K in Richtung DUsenendet durch 
die Fuhrung des KUhlmittels ist die Temperatur in Umfangsrich- 
Turbinen- 
senkrech- - 
* verschoS~- 
ncr schrl'i- 
gps 
Verdich-  
tungss  to!? 
I Einstrorncn 
Kondensat ion von 
?Iarkicrung in d e r  Umgehungsluft 
B f I s c  z u r  Verinessung 
dcr Abldsung 
Abb. 11 AblBsungsersch~i.nungen i n  einem 5-2 Triebwcrk 
(Saturn S-I1 unc? S-IV Stufe) 
tung n i c h t  konstnnt (TcrnpcraturberccJ~?~~ng nach [23 ) . Dic 
Temperat.ur der uzyekt ihl ten SinSlssBfZnungcn d.;irfte 1090 K er- 
re i chen  da w ; i h r c ~ ~ d  c r  T e s t s  ci ni gc RLcchdrel cckc , mi t denen 
die Uffnungcn v e r s c h l o s s c n  wurdcn, I~cwausyelGcC wurden. 
D i e  Lrschcinu~gen, die bci den vcr~chiedcnen I:xpc~rincrtt.cn auf- 
traten (J-2S Triehmrk bci Rockctayhc [ 1 2 ,  1 4 1 ,  J-2D Tricbwcrk 
bci NASA-;.ISFC) , l a s  z e n   sic!^ fo1gendcrr;~iBcn charak teris i t*rcn : 
zum I n j e k t o r  
Ktihlungsrohre 
Turb inenabgase in-  
iaDof f nungen 
KuhleinlaD f u r  LH2 
Umkehrung am 
Abb. 1 2  Schema d e r  Turbirlenabgaseinblasoffnungen ( C a t  Eyes)  
O p t i s c h e  Abl8sungsbeob&zhtungen: 
D i e  d r e i ecks fo rmigen  Ablosungsersche inungen  werden n u r  i m  
Bere ich  zwischen C a t  Eyes und DUsenende b e o b a c h t e t .  Man er- 
kenn t  d a s  Ansaugen d e r  Umgebungsluft ,  die Kondensat ion d e s  
Luftwasserdampfes  a n  d e r  Dusenwand und e i n e n  k e i l f o r m i g e n  
Verdichtungssto13, d e s s e n  Divergenzwinkel  i n  Rich tung  zum 
DUsenende zuninunt. B e i  e i n m  f e s t e n  Brennkamrnerdruck r e i c h e n  
d i e  D r e i e c k s s p i t z e n  n u r  b i s  zu e i n e r  bestirnmten Maximalpo- 
s i t i o n  i n  d i e  Duse h i n e i n .  Dieser Abstand hang t  vom Brean- 
karnrnerdruck a b  ebenso  w i e  d i e  Anzahl d e r  Dse iecke .  Abb. 1 3  
+ z e i g t  d i e  Zahl  d e r  Tepees  a l s  Funk t ion  des Kammerdruckes. 
i D i e  Auswertung von Hachgeschwindigkeitsfi11;1en d e u t s t  d a r a u f  
! 
I h i n t  daB die Ersche inungen  p e r i o d i s c h  a b l a u f e n .  B e t r a c h t e t  
i 
man d r e i  nebene inande r l i egende  Tepees ,  s o  wtichst d a s  m i t t -  
lere Dre i eck ,  wenn d i e  b e i d c n  SuBeren s i c h  v e r k l c i n e r n  und 
unlgekehrt. I n  d e r  T a b e l l e  1 si .nd d i e  Frequenzerr und d i e  
Schocklebensdauer  d i e s e r  Vorgange zusammengeatell l . :  
40 50 60 70 80 90 
P~ (bar) 
Abb. 13 Anzahl der Dreiecksspitzen als Funktion des 
Kanmerdruckes fur J-2s Triebwerk [12] 
Brenn- Mischungs- Lebens- Frequenz 
kammerdruck verhtiltnis dauer 
(bar) LOX/LH* (ms (Hz) 
Tabelle 1 ' Frequenz der Dreieckserscheinungcn in der 
J-2s Diise [14] 
Wanddruckmessungen: 
Die Wanddsuckmessungen zur Feststellung der StrBmungsabl6- 
sung zeigen einige Anomalien. In den Experimenten, bei denen 
der TurbineneinlaB nicht verschlosscn ist, stirranen theoreti- 
scher bnd experimenteller Wanddruck nicht Gberein. Die 
experimentellen Wanddrucke sind hbhel als die gerechneten, 
rnit abnehmendem Kammerdruck vergrbi3ert sich die Differenz. 
Versuche n i i t  der gleichen Maschine und verschlossenen Turbi- 
nenabgasdffnungen zeigen einen Wanddruck, der niedriger als 
der theoretische liegt, allerdings ist die Meagenauigkeit 
nicht sehr hoch. Abb. 14 zeigt die Wanddruckverteilung die- 
ser Tests. Einige Bemerkungen zu den Druckabweichungen sind 
Turbinenabgas- 
einlandffnungen 
pa/~, (pc=55 
p,/pc (pc=57 
- ... . 
.-- . 0 .  Turbineneinlaa 
- + - . -  
TurbineneinlaB 
- . - . -- + - 
; theozetisches 
bar) 
bar) 
of fen 
gesch1.0~ sen 
Wanddruckprofil 1 
0 . N 4  
2 4 6 8 10 1 2  1 4  
Abb. 1 4  Wanddruckrner lngen bei den 3 - 2 s  Experimenten [12, 1 4 1  
-., - - - - Turbineneinlaufoffnungen offen 
 )I geschlossen 
notwendig. Samtliche Modelltests ergeben Wanddriicke, die ,nit 
der Theorie ubereinstimmell, die J-2D NASA-MSFC Messungen 
fiihren ebenfalls zu einer Ubereinstimmung zwischen Theorie 
und Experiment. Niedrigere Wanddrucke als theoretisch sind 
in [22] aufgefiihrt und durch VerdichtungsstBOe hinter dem 
Hals erklkirt. 
Man kann versuchen mit hochfrequenten Wanddruckmessunyen die 
optischen Ph8nomene zu klaren. Abb. 15 zeigt den zeitlichen 
WanddruckverlauE bei ansteigendem Brennkarnmerdruck wghrend 
der Anfahrphase. Die Zeit ist vom EinschaltpunkL an gezahlt. 
Es zeigt sich der Ubergang von abgel6ster Str6mung zu voll 
£lieBenden D b e .  Das Abpumpen der MeSstelle erfolgt oszillie- 
rend und kann durch Schwingungen der Ablosungsstelle erktirt 
werden (siehe [3d ) . Die niederfrequenten Schwingungen haben 
Abb. 15 Hochfrequente Wanddrdckmessung wahrend de r  Anfahr- 
phase des J-2D Triebk-erkes (Wanddruck und Kontur 
siehe Abb. 4: l/r - 7.8) 
t~eSstelle 
30 Hz und korrelieren nicht mit der Frequenz der Tepees oder 
Triebwerksstrukt~rschwingungen. Wanddrucke an anderen Stellen 
uni vor allem weiter stromabwarts (l/r -8.2 und l/rt=9.1) 
- t- 
zeigen das gleiche Verhalten. Obwohl die Filmaufzeichnungen 
Dreiecksablosungen zeigen, die zu starken Schwingungen der  
Wanddruckmessungen fuhren miissten,  sind die Amplituden der 
Schwingungen nur 0.03 bar. Abb. 16 zeigt den Wanddruckverlauf 
der obigen MeSstelle zu einem spateren Zeitpunkt. Die Wand- 
- & theoretisch 
5.5 5.6 5.7 q . 8  5.9 6.0 6.1 
Abb. 16 Wanddruckmessu~lg wahrend des Betriebes des J-2D 
Motors (l/rt = 7.8, pC = 46 bar) 
druckmessungen zeigen keine offensichtliche Korrelation 
zwischen Druckschwingungen und Dreieckserscheinungen. 
Zur Klaru~g der optischen PhZnomene und der bei den ersten 
5-25 Versuchen festgestellten Wanddruckanomalien sind verschie- 
dene Deutungsversuche unternommen wurden, die vor allem folgende 
Punkte betreffen: 
a Korrelation zwischen Injektor und Ablosungsbild 
a Diisenkonturveranderungen ciurch 
a Druck 
a Temperatur 
a Schwingungen 
a Grenzschicht 
a dreidimensionale Grenzschicht infclge der Rohrchenkonstruk- 
tion der Dusenwand 
a Storung der Wandkontur durch 
TurbineneinlaBoffnungen 
a Wandtemnperaturunterschiede in Umfangsrichtung 
Grenzschichtveranderungen durch 
a chemische Reaktion 
a Laminarisation 
a langes Ablosungsg~biet 
a KondensationsstoR an cier Wand durch Unterkuhlung 
Bis jetzt wurCe kzine entgiiltige Klzrung der optischen Erschei- 
nungen und des Wanddruckverhaltens gegeben. Man kann atsr die 
beobachteten Phanomc-ne and die Messungen anderer Stellen zu 
folgenden Punkten zusm~enZassen: 
Die Ablosungalinie oszilliert unsymmetrisch innerhalb 
eines gevissen Bereiches und kann nur im zcitlichen Mittel 
als nahezu symctrisch angesehen werden [36). Die Mag- 
lichkeit eines rein z~~7eidirnensionalen (rotationssynrnetri- 
schen) kbl~sungsvorganges wird von verschiedeaen Stellen 
angezweifelt. 
a Die dreiecksfor~nigen Ablosungserscheinungen und die dazu- 
gehorigen kegelformigen VerdichtungsstoRe werden durch die 
momentane Ablssung von einem Puckt hervorgerufen. Der Diver- 
genzwinkel 6es Ablosungsdreieckcs steigt in Richtung zum 
Dusenende an, da der Vakuumwanddruck absinkt (Verstgrkung 
der schiefen StoRverdichtung). 
Die optischen Erscheinungen stellen nicht nur die Oszilla- 
tion des Ahlosungspunktes dar. Sie werden durch zusatzliche 
Vorgange beeinflu0t (und in ihrer Regelmafligkeit verstsrkt). 
Kondensation und stationiirer Warmeubergang an der Wand 
stellen sich nicht augenblicklich ein, sondern benotiqen 
eine gewisse Zeitspanne (siehe Abb. 11, verschobener schra- 
ger VerdichtungsstoB). Deshalb sind die Frequenzen der opti- 
schen Erscheinungen und der WanddrucksprGnge nich- gleich. 
Die Regelrnaaigkeit der AblSsungsdreiecke kann mit der De- 
formation einer dunnwandigen Diise bei Ablosung verglichen 
werden. Das in 1441  dargestellte Beulen eines DUscnkegels 
kann in ahn3.icher Weise beim J-2 Triebwerk geringfiigige 
Wandkonturanderungen hervorrufen. Derartige Schwingungen 
(Wellen in einer Membrane) konnen den periodischen Ablauf 
dreier nebeneinanderliegender Tepees erkiaren (Abb 46 in 
1121 1 
Bei einem festsn Brennkammerdruck stimmt die Position des 
ersten Druckanstiegspunktes mit der Lage der Dreiecksspit- 
zen uberein. 
Bei einem beskimten Brennkammerdruck werden die Seiten- 
krafte sehr klein und die Duse flief3t voll (Definition des 
"AblBsucgsanfangs" siehe Absciinitt 2.4) . Trotzdem zeigen 
sich in der Nahe des Dusenendes kleine Ablosungsdreiecke. 
Mit zunehmeneem Brennkmerdruck verkleinern sich diese 
Dreiecke entsprechend der Verschiebung des Druckanstiegs-- 
punktes in Abb. 7. 
Die optischen Erschelnungen reichen nur bis zum Turbinen- 
einla0, da oberhalb in Richtung zum Hals die Wandtemperatur 
zu hoch ist, um eine Kondensation zu erreichen. 
a Die Wanddruckablosungsmessungen - stationare Nessungen 
im J-2s Triebwerk nit verschlossenen Turbineneinlafioffnun- 
gen, extrapolierte Daten Aer Messungen des J-2s Triebwerkes 
mitoffenen Cat Eyes und instationare Druckmessungen wahrend 
dcr Anfahrphase des J-2D Triebwerkes - geben ein mittleres 
Separationsverhalten wieder, das mit den anderer groBer 
Raketenmotore gut iibereinstimmt. 
Die Wanddruckanonalien werden wahrscheinlich durch offene 
TurbineneinlaBGffnungen hervorgerufen, da ein VerschluB 
der Gffnungen die Unterschiede zwischen Theorie und Experi- 
sent nahezu beseitigt. Diese Erscheinung sollte daher nicht. 
bei Ablosungsuntersuchungen betrachtet werden. 
Diese Feststellungen lassen die Vermutung zu, daB die Vorgange, 
die bcim J-2 Triehwexk beobachtet werden, rnehr oder weniger aus- 
gepragt in ahnlicher Form auch bei anderen Raketenmotoren auf- 
treten. Da in diesen Fallen aber eine optische Beobachtung des 
dynamischen Charakters des hblosunysvorganges nicht m6glich ist, 
da der Abgasstrahl normalerweise nicht durchsichtig ist und die 
Wandtemperatur nicht so tief liegt, daS Kondensation auftreten 
1 kann, und die WanddrucP.messungen normalerweise niederfrequent 1 
sind, konnen die 3-2 Erscheinungen nicht festgestellt werden. 
'i 
Im zeitlichen Mittel aber stimen d i e  J-2 Beobachtungen mit den I 
VorgBngen iiberein, die im Abschnitt 2.1 iiber die reine AblTuung i - beschrieben werden. I Man mu0 deshalb bei einer Untersuchung des Abl6sungsvorganges 
stets cnteracheiden, ob dar dynamische Charakter ( S e i t e n k r l f t e )  
oder das quasistationare Verhalten von Interesse ist .  Das lrtztere 
erlaubt d i e  Auslegung einer D U s e  unter dm Gesichtspunkt der 
I 
Zur Feststellung des Ablijsungsverhaltens einer Raketendiise muf3 
man Druckmesaungen heranziehen. Optische Beobachtungen des Ab- 
gasstrahles kijnnen nur Richtwerte liefern. Im Experiment ver- 
sucht man, d i e  Driicke pi und p P in AhhZngigkeit von den Trieb- 
werks- und Umgebungsbedingungen zu messen. Abb. 1 7  z e i g t  eine t 
Photographie e ines  k l e i n e s  Raketennotors (4k H2/LOX NAS-RSFC 
Triebwerk) mit 21 Wanddruckaufnehmern. 
Abb. 17 Versuchsaufbau zur Abl6sungsmessung am 4k H /LOX 
Triebwerk des NASA-MSFC 2 
Experimentellc Daten sind durch MeBfehlfr v e r f l l s c h t .  Zur Er- 
mittlung des WandZruckprofils s teht  nur eine begrenzte A n z a h l  
von Druckaufnehmern z w  Verfiigung. Deshalb kann der Druck pk, 
bei dem die erste Abweichung vom Vakuumanddruckprofil auftritt, 
nicbt exakt bestimmt werden. Dasselbe gilt in vie1 stsrkerem I 
MaRe fiir den Plateaudruck. Abb. 18 zeigt dazu verschiedene 1 
Druckmessungen des 4k H2/LOX Triebwerkes. Die normierten Dracke i 
Abb. 18 Wrrddruckverteilung im 4k H2/LOX Triebwerk (NASA-MSFC) 
Test 268/023 (pc=42.2 bar) 
Test 268/019-022 
wahrend der Tests ohne Ablosung stimmen gut uberein; die kleine- 
ren Abweichungen werden durch die Genauigkeit der MeSaufnehmer 
und Verstarker, Brennkammerdruckfehler und Wand- und MeSboh- 
rungsstijrungen hervorgerufen. Dfe Wanddruckmessung im Falle 
der Ablosung stimmt mit diesen Wanddruckwerten bis zu Ablosungs- 
stelle M a l l s  gut iiberein. Zwischen der 4. und 5. MeBstelle er- 
folgt der Druckanstieg, der Wanddruck im Ablosungsgebc.et 
zeigt auserdem eine Abhangigkeit von der Betriebsdauer. 
Die Streuung der Druckdsten usd die begrenzte Anzahl der MeB- 
wertaufnehmsr erlaubt die Eintragung eines Bereiches 3er mbg- 
lichen Wanddruckverteilung! innerhalb der das richtige Druck- i i 
profil liegen mul3. Der minimale Wanddruck kann nur auf 0.02 
i bar genau abgelesen werden, das sindetwa 6% des Absolutwertes. 
L 
Eine Bestimung des Plateaudruckss ist praktisch unmoglich. P i 
Dies zeigt, daB man in allen Str6mungsablosungstests bei Rake- s 
tendusen den minimalen Wanddruck pi nur innerhalb einer 
i 
t f Genauigkeit von 5 bis 10% bestimmen kann . In manchen Experi* 
menten wird diesar Wert sogar Uberschritten [43]. Es ist zweck- 
maBig, einen Test ohne Ablbsung durchzufuhren, dantit man eine 
Referenzdruckverteilung hat, mit deren Hilfe man den Minimal- 
punkt besser ermitteln kann. Der Plateaudruck ist fast nicht 
zu erfassen. 
2.4 A b l o s u n g s a n f a n g  
Mit zunehmendem Brennkammerdruck oder abnehmendem Umgebungs- 
drwk verschiebt sich das Ablosungsgebiet in RicCtung zum Dusen- 
ende. Dieser Zusmruenhang ist in der Abb. 7 zu sehen. Dabei 
wird das Gebiet der Ruckstromung immer kleiner, bis schlieB- 
lich die Ablosungszone am Endquerschnitt angelangt ist. Dann 
befindet sich der Ablosungspunkt in unmittelbarer Nahe des 
Dusenendes. Eine geringfugige ErhShung des Druckverhaltnisses 
fuhrt zu einer voll £lieBenden Duse und die Ablosung erfolgt 
im Endquerschnitt. Diese Bedingung wird als "Ablosungsanfang" 
bezeichnet. Sie bezeichnet den Grenzwert, ah dem man bzi sin- 
kendem Druckverhaltnis mit einer Stromungsablosung rechnen 
muB. In diesem Falle entspringt der schrgge VerdichtungsstoB 
in der Nahe des Endquerschnittes und der Minimaldruck wird 
noch vor dem Diisenende erreicht, da das Kompressionsgebiet 
einigs Grenzschichtdicken lang ist. Steigert man vom Ablosungs- 
anfang ausgehend das Druckverhaltnis, so andert sich quali- 
iativ am Stromungs- und Wanddruckbild nichts. Die Stromung 
wird nur noch am Dusenznde in der Grenzschicht verdichtet, 
ohne daS Ablosung im eigentlichen Sinne auftritt. Da der Wand- 
druckanstieg ahnlich dem bei Stromungsablosung ist, wird 
diese Erscheinung manchmal mit der der Ablosung verwechselt. 
Deshalb wird in [29] diese Erscheinung als "Diisenendeffekt" 
bezeichnet. 
Zur Bestimmung des Wanddruckes, bei dem die anfangliche Stro- 
mungsablosung auftritt, tragt man den minimalen Wanddruck uber 
hine elegante gethode, wenigstens zum Teil die begrenzte Anzahl ' 
der MeDstallen auszugleichen, ist in [33] aufgefiihrt . lindert t $ 
E 
man den Brennkammer- oder Umgebungsdruck quasistationar, so ! 
erkennt man durch das Zeitverhalten der WanddrUcke, wann der 
minimale Druck bei einer I4el3stelle erreicht wird. 
I 
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dm Druckverhlltnis pc/pa a~f. Die Meawerte von den Abbildungen 
i.: 6 und 7 sind dazu in der Abb. 19 entsprechend eingetragen. Mit 
zunchmendem Druckverhaltnis verringert sich cier minimale Wand- 
druck. Das ist das Gebiet der Stromungsabl6sung in der D t i s e .  
1st das Ablasungsgebiet in der N2he des DUsenende, so erreicht 
pi ein £laches Minimum. Dieser Druck entspricht der oben defi- 
nierten Bedingung der Anfangsablosung. Da ein gr6Derer Bereich 
des Druckverhaltnisses Uberstrichen wird, bei dem der Anfangs- 
abl8sungsdruck erreicht wird, ist damit aus Abb. 19 das Druck- 
verhzltnis fur Anfangsablosung kaum genau bestimmbar. Der mini.. 
male Wanddruck zeigt besonders im Gebiet der Anfangsablijsung 
einen Hystereseeffekt. Er hangt von der Richtung der Brennkammer- 
druckznderung ab und wird durch Reibung, Ablosung und Wieder- 
anlegen [29 4 11 hervorgeruf en. Die oben auf gef iihrten nicht 
unwesentlichen MeBfehler tragen ebenfalls zu einem Band von 
minimalen Wanddruckwerten bei. Eine allgemeine Angabe uber 
Uberexpandierte DUlen- d 
S tromung 
Abb. 19 Minimaler Wanddruck als Funktion des DruckverhSlt- 
nisses (nach Messungen von [4]) 
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d i e  B r e i t e  d i e s e s  St reubandes  i s t  n i c h t  m6glich ( s i e h e  auch { 
3.1.4). S t e i g e r t  man pc/pa weiter, so e r h r h t  s i c h  d e r  Minimal- 
druck, da k e i n e  Str6rnungsablasung mehx a u f t r i t t ,  b i s  schlief3- 
l i c h  Umgebungs- und Dtisenenddruck Ubcreinstimmen. 
Eine w e s e n t l i c h e  Frage  beim Entwurf e i n e r  D i i s e  i s t  d e r  minimale 
Wert d e s  Vakuumd~senenddruckes p , b e i  dem k e i n e  Stromungs- 
evac 
ablosung a u f t r i t t .  Dieser Wert hangt  vom Umgebungsdruck ab. Mit 
dem Abl6,;ungskriterium Ksc, d a s  d!e Bedingung "ke ine  Stromungs- 
ablosung" b e s c h r e i b t  , i s t  
KSc h l n g t  von den verschiedenen Dusenparametern ab. Kennt man 
KSC und den  AuBendruck, s o  muB man e i n e  Dusengeometrie so aus- 
wtihlen, daB (3)  e r f u l l t  wird .  
D i e  Bedingung "keine  Str8inungsablosung" ist d e r  G r e n z f a l l  des  
Ablosungsanfangs. V e r n a c h l a s s i g t  man x i e  B r e i t e  des Ablosungs- 
g e b i e t e s ,  so kann man s c h r e i b e n  
Ksc mu0 durch  t h e o r e t i s c h e  Ansatze oder exper imente l l e  Llaten er- 
m i t t e l t  wexden. Da i n  den meis ten  Versuchen nur  d e r  minimale 
Wanddruck f a r  e i n i g e  Druckverha l tn i s se  bestimmt is t  und daher  
d e r  AblBsungsanfdng n i c h t  ver fugbar  i s t ,  muR man a l s  ve re in -  
f a c h t e s  AblBsungskriterLum 
nehmen. D e r  Unterschied  zwischen ( 4 )  und (5)  i s t  d i e  Di f fe renz  
p,-pp, d e r  Anst ieg  voin Pla teaudruck auf den Dtisenenddrsck, d e r  
i n  (5)  e n t h a l t e n  is t .  Da pp und p e annlhernd g l e i c h  s i n d ,  l ie -  
fe r t  (5)  i m  Rahmen d e r  MeBgenauigkeit gentigend zuverlkissige 
Werte. 
3. E X P E R I M E N T E L L E  U N D  T H E O R E T I -  
S C H E  S T R 6 M U N G S A B L a S U N G S E R G E B -  
N I S S E  
Zur Auslegung einer nicht ablosenden DUse bei Gegendruck ben6- 
tigt man das Abl8sungskriterium. Dazu kann man experimentelle 
und theoretische Ablbsungsdaten nehmen. Da alle theoretischen 
Ansstze auf Daten basieren, die in Versuchen gewonnen sind, 
ist man immer auf das Abl6sungsexperiment angewiesen. 
3.1 E x p e r i m e n t e l l e  A b l o s u n g s e r g e b -  
n i s s e  
Die Verwendung experimenteller AblosungsergeSnisse erfordert 
die Umrechnung der Testdaten auf das gewiinschte Triebwerk. Das 
fiihrt zu einigen Pragen: Wie ahnlich mu0 die Maschine im Ver- 
gleich zum neuen Motor sein, damit die Daten auch wirklich ver- 
wendet werden konnen und welche Umrechnungsgesetze mussen an- 
gewendet werden? Man mu13 deshalb wissen, welche Faktoren die 
Stromungsablosung beeinflussen und welche Wirkung sie auf das 
Abitisungskriterium haben. Auf experimentelle Weise kann man 
das nur erkennen, indem man die Ablosungsergebnisse vieler 
Motoren miteinander vergleicht. 
3.1.1 Vezoffentlichte Experimentaldaten 
Experimentelle Ablosungsdaten von chemischen Raketenmotoren 
sind von etwa 14 verschiedenen Stellen verfugbar. In der 
Tabelle 1 sind die Quellen und die wichtigsten Triebwerkspk- i 
rameter aufgefiihrt. [35] cnthalt eine tabellarische Zusamrnen- 
f 
stellung der Ablosungsdaten. 
Einige Bmerkungen zur Tabelle 1 unr, den verschiedencn Messungen 1 
sind notwendig. In der Tabelle 1 sind keine Abl8sungsdaten von 
Triebwerken mit festen Treibstoffen enthalten. Einige Ergebnisse f 
sind in [23] aufgeftihrt. Da in [23] die MeOpunkte nur graphisch 
SVlnbol Quelle 
0 rorster u d C w l o n  
(JPLI [13j 
Treibstoff p, ., tn, 
(bar) (MI 
HN03/AniLin 20 3.3 
0 Bloomer und Hitar- 
beit r (NASA-Levis 
= r  t~ 
0 Sunnley und Ferri- 
man (Bristo 
biddl~y) (I$ 
0 Atlas-Sustainer 
lnit 15O KegeldJ e 
(Rocketdyne) &$ 
keinr Seitenkrrfte 
Wanddruckmessung 
0 Saturn J-2S iricb- g$ laketdyne) 
0 Saturn J-?D Trieb- 
verk (Rocketdyne) 
USA-MSFC Daten 
keine Seitenkrlfte 
Instationlre Daten 
vlhrend Anfahrphase 
unver6ffentlichtc 
Daten 
V J-2D Hodelltrieb- 
werk (Rocirctdyne) 
0 RL-10 Triebwerk 
E~ttlWithncy) 
60 g r k  Vereisung dcr MeB- 
leitungen 
b K.h und Lewis E.P;t;;ilthney) Versuche von ca. 1 sec Dauer 
Q Thayer und Booz 
KgttlWi thney) 
A NASA-.%BC 4-k 
Triebwerk 
Tabelle 1 Zusammenstellung der wichtigsten Quellen von experi- 
mentellen Ablosungsdaten in chemischen Zaketentrieb- 
werken und die dazugehorigen Daten der Motoren 
PC nom nomineller Brennkamrr~erdruck 
Fnom nomineller Schub 
c ErtspannungsverhSltnis 
8 Dusenwinkel (g fur Glockendase) 
W Dtisenwand: g glatte Wand 
r RBhrchenwand 
T Dasenwandtemperatur: u ungektihlt f 
r treibstoff- oder i 
wassergekuhlt 
k Ktihlung durch 
Wasserstoff 
dargestellt sind und auSerdem zahlreiche HeiS- und Kaltgas- 
daten zusStzlich eingetragen sind, ist eine Identifizierung der 
MeBpuakte kaum moglich. Die Daten stimrnen mit denen der anderen 
Quellen tiberein. Die Messungen von Porster und Cowles und von 
L I 
Bloomer und litarbeltern wurden ~31 .  mhr a18 10 Jahren durchgefllhrt, ( 
aber sie erstrecken sich Uber einen weiten Bereich von Versuchs- : ! 
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und Triebwerksbedingungen. Sie gehbren deshalb auch heute noch 
zu den wichtigsten bei der Abldsung in chemischen Triebwerken. 
Nur wenige zuverliissige Abl6sungsinformationen si3d tiber die 
5-2 Triebwerke vorhanden [12]. Deshalb ist die Bedingung 
"keine Seitenkrsfte" zusammen mit den Brennkammer- und theore- 
tischen Wanddruck als Kriterium fur eine voll flieBende Duse 
genommen. Ein,ge instationsre Wanddruckmessungen wzhrend der 
Anfahrphase des J-2D Motors sind durch NASA-T4SFC Tests vorhan- 1 
den. FUr pi ist der theoretische Wanddruck an der Stelle des er- 
sten Druckanstieges genommen, da die Messung des instationgren 
Druckes nicht sehr genau ist. Wahrend des stationsren Teils der 
Experimente ergab sich eine gute Ubereinstimmung zwischen theo- 
retischem und experimentellem Wanddruck. Die RL-10 Ablbsungs- 
daten sind etwas fragwtirdig, da durch die kryogene Wandkuhlung 
die MeDleitungen vereisten. Die Daten von Kah und Lewis rnit 
einem Hochdrucktriebwerk hasieren auf Kurzzeitversuchen von 
etwa 1 s Dauer. Hochgeschwindigkeitsaufnahmen zeigen eine Strb- 
mung, die erst im Dlisenendquerschnitt ablCst [ 2 2 ] .  Dieso MeDpunkte 
beschreiben demnach den Ablosungsanfang. In einigen der Versuche 
von Thayer und Booz mit einem Modellraketenmotor des Space Shuttle 
Haupttriebwerkes trat Ablosung und Wiederanlegen auf. Diese Daten 
weichen sehr weit von den tibrigen Ergebnissen ab, soda5 man sie 
fiir die Aufstellung eines Abl6sungskri.exiums nicht verwenden 
so'llte. 
3.1.2 Methoden der graphischen Darstellung 
Eine prinzipielle Fxage bei der Auswertung von experimentellen 
Ergebnissen ist die Methode der graphischen Darstellung. Im 
Falle der Strtimungsablosung in Raketendusen ist dies€-s Problem 
noch nicht vollstkindig gel8st. 
Die urspriingliche Methode ist die Verwendung von Druckverhalt- 
nissen pi/p, und p,/pa [13, 461. Verbosnerungen sind von Green 
[16] und Schilling [30, 341 vorgeschlagen worden, LI die i 
Streuung der Daten hei der graphischen Darstellung zu verringern. i 
4 
t 
Die erzielten Ergebnisse stellen aber keine wirkliche Verbesse- i 
rung dar, da die Reduzierung der Streuung nur durch eine MaB- 
stabsverkinderung erreicht wird. 
Die andere Auftragungsmethode basiert auf einem Ergebnis der 
Abl6sungstheorien1 das besagt, da13 die Machzahl am Anfang der 
Rekompressionszone ein entscheidender Parameter fur die Able- 
sung 1st. Deshalb wird bei diesem Verfahren pi/p, als Funktion 
von Mi dargestellt. Diese Methode wird auch bei der Diskussion 
der experimentellen Ergebnisse verwendet. 
3.1.3  usa am men st el lung der Ablasungsdaten chemischer Raketen- 
triebwerke 
Die Auftragung der Experimentaldaten exfordert die Berechnung 
der Machzahl an der Stelle i. Nimmt man eine isentrope Ent- 
spannung langs der Wandstromlinie, so kann man fur ein ideales 
Gas schreiben 
Da sich in einer realen Duse der Isentropenexponent y wahrend 
der Entspannung andert, ist die Verwendung eines geeigneten y 
in ( 6 )  etwas willkurlich. Die auftretenden Fehler sind aber 
nicht sehr grol3, da eine kleine Abweichung voy nittleren 
Isentropenexponent die berechnete Machzahl ..ur wenig beein- 
fluBt. In der Tabelle 2 sind i,e Werte fur den Isentropen- 
exponenten, die bei der Auswertung zu Grunde gelegt sind, zu- 
Treibstoff- 
kombination 
Isentropen- 
exponent 
Tabelle 2 Isentropenexponent der verschiedenen Treibstoff- 
kombinationen [3, 421 
In der Abb. 20 sind die Abldsungsdaten von chemischen Raketen- 
triebwerken aufgetragen. Als zusMtzliche Information ist der 
Bereich der Kaltgastestdaten angegeben, der in [291 die 
C - 
Werte aus i l l  5, 11 , 25J zusammengestellt ist. Das schraffierte 
Feld kennzeichnet die M~hrzahl der Kaltgasdaten. Abt. 20 zeigt, 
da0 die Tendenz von Hei0- und Kaltgasdaten Ubereinstimrnt. Mit 
zunehmender Machzahl am Anfang der Rekompressionszone verrin- 
0 . 5  * ! I I 
t 
Mehrzahl der Gebiet der Kaltgas- 
td a 
\ 
.r( 
a 
AblBsung und 
Wiederanlegen j 
! 
I 
1 .  
0.1 
1 2 3 4 5 
Abb. 20 Zusammenstellung der Ablasungsdaten in chemischen 
Raketentriebwerken [35] (Symbole siehe Tabelle 1) 
gert sich der Abl6sungsdruck. Die Kaltgasdaten Uberdecken den 
Bereich der HeiBgaswerte, aber die Mehrzahl der Kaltgastests i 
fllhrt zu einem Ablbsungskriterium, das etwa 10% niedriger liegt 
als das der HeiBgase. Es ist mBglich, daO der obere Bereich 
i 
D 
sich dabei urn den DUsenendeffekt handeln, wie er bei den Daten 
ven [l] zu sehen ist. Zwei Testserlcn stimmen nicht mit dcr 
Tendenz der Ubrigen Heingasdaten Uberein. Es sind dic E~febnisss 
von Versuchen mit kleinen GlockendUsen. Die dabei beobachteten 
Drticke sind wesentlich niedriger als in den Ubrigen FUlen. 
Fur eine Untersuchung des Einflusses der verschiedenenParameter 
auf das Abldsungsverhalten ist eine Verrfngerung der Streuung 
bei den Expeximentalwerten notwendig. Xm Abschnitt 2.3 wurde 
festgestellt, da0 man bei den Abl6sungsversuchen mit einem 
Fehler von 5 bis 10% rechnen muB, Eine Ubliche Methode zllr 
Reduzierung von MeBfehlern 1st d!e Mittelung verschiedener Mes- 
sungen, die unter ann3hernd glaichen Bedingangen gewonnen wur- 
den, Dieses Verfahren kann mall auf die Abltjsungstests anwenden, 
indem lnan die Daten jedes Triebwerkes innerhalb eines gewissen 
Bereiches von Mi mittelt. 1. der Abb. 21 sind diese rnittlzren 
AOb. ;\ Mittlere Ablosungsdat+n chemischer Triebwerke P5j 
(Symbole sieha Tabelle 1) 
Ablesungsdaten dargestellt. Der gro0e Streubereich von Abb. 20 
hat sich sehr stark verkleinert. Die Abl6sung in chemischen 
Raketentriebwerken nit haherern Schub erfolgt vie1 eher als in 
den kleinen Kaltgasdasen. Besonders bei hoheren Machzahlen 
ist der Unterschied betrschtlich. 
3.1.4 EinfluB verschiedener Parameter auf das Ablosungstl-r- 
halten 
Die gemittelten Ablosungsdaten von Abb. 21 k6nnen dazu verwendet 
werden, den EiniluB der verschiedenen Parameter auf das Ablo- 
sungsverhalten festzustellen. 
Mit ansteigender Machzahl am Anfang der Rekompressionszone ver- 
ringert sich das Ablosungskriterium. Bei hoheren Machzahlen wird 
dieser Einflu0 gerin~er und fur sehr gro0e Machzahlen wird 
pi/pa sicher nicht unterhalb eines gcwissen Grenzwertes fallen, 
der groBer als 0 ist. Diese Tendenz stimmt.mit der der Kaltgas- 
dat2n tiberein. Die in [30] eingetragenen Abl*scngswerte fur 
Wasserstoff, die bei einer Machzahl von 6.2 ein Ablasungs- 
kriterium von 0.2 zeigen, lassen vermuten, daB bei Kaltgasen 
die untere Grenze zwischen 0 und 0.1 liegt. Bei HeiBgasversu- 
t chen kann diese Grenze hoher sein, wie man aus Abb. 21 sieht . 
Der EinfluS des DGsenwinkels auf den Ablosungspunkt ist eine 
Frage, der seit Begi,in der Ablosungs~nessungen nachgegangen 
wird. Die bei Kegeldiisen von etwa 15O halbem Divergenz- 
winkel beobachtete naheau achsparallele Ablosung hat zur 
Vermutung gefiihrt, daB der Ablosungswinkel mit den Divergenz- 
winkel iibereinstimrnt [33]. In der Abb. 22 sind dazu die AblS- 
sungsdrucke von Dusen verschiedener Divergenzwinkel eingetra- 
gen. Die verfugbaren Daten uberstreichen einen Berelch von 
10' bis 30'. Die Ablasungsdaten bei einer Machzahl von etwa 3 i 
'~ie Abliisungstheorie von Crocco-Probstcin [8] , die im Abschnitt 
3.3.2 beschrleben wird, zeigt ebenfalls einen unteren Grenzwert 1 
fiir pi/p,. Er liegt fiir die aufgefiihrten HeiSgasdaten bei 0.12 t a 
bis 0.19. $' 
i 
P 
G 
Abb. 22 Ablosungspunkt in Kegeldiisen verschiedenen Divergenz- 
winkels 
halber Diver- 
genzwinkel 
SVmbol 
(O) 
zeigen fiir lo0, 15O und 20° die Tendenz, daB mit abnehmendem 
Winkel die Ablosung spater erfolgt. Die Diise mit 30° Divergesz- 
winkel folgt aber dieser Gesetzmaaigkeit nicht. Die Daten bei 
einer Machzahl von etwa 4 zeigen keiaen Zusammenhang zwi~zhen I 
Kegelwinkel und Ablosungsverhalten. Man muf3 deshalb annehmen, i 
da13 der Separaticnsdruck nicht or3er nur sehr wenig vom Dusen- 
winkel abhangt. Die von Scheller und Bierlein in [33] festge- i 
stellte starke Abhangigkeit zwischen Dusenwinkel und Ablosungs- I t 
kriterium ist wahrscheinlich das Ergebnis einer schlechten 
Druckmessung, da der gerechnete zweidimensionale Wert nicht 
mit den Xefiwerten ubereinstimmt. 
Bei Abl6sungstests mit verschiedenen Treibstoffkombinationen 
variiert der Isentropenexponent. Abb. ' 3  zeigt den Abl~sungsdruck a 
der gemittelten Versuche von Abb. 21, wbei die Punkte entspre- 
chend dem jeweiligen y markiert sin?. Man erkennt, da0 ein ver- 
Abb. 23 EinfluB des Isentropenexponenten auf den Ablosungs- 
punkt [35] 
Treibstoffkombination Symbol 
nachlassigbarer' Effekt vorhanden ist. 
Weitere Parameter wie Wandkonfiguration - glatte Wand oder Rohr- 
chenkonstruktion - und Wandtemperatur haben innerhalb der Streu- 
ung der MeBv~erte keinen wesentlichen Einflul3 auf das Ablosungs- 
verhalten [3q . 
Die Abb. 21 zeigt, daI3 ein Unterschied zwischen den Ablkungsda- 
ten chemischer Triebwerke und den von Kaltgasversuchen vorhanden i 
i ist. Auch bei den gemittelten Daten chemischer Triebwerke zeigt t 
sich eine gewisse Streuung, die besonders bei den MeBwerten der 
Raketenmotore im Bereich von Mi = 3.7 ins Auge flllt. Diese 
i 4 
Daten s i n d  i n  der Abb. 24 tibe: dem Schub d e r  Tr iebwerke  e i n g e t r a -  
gen. M i t  zunehmendern Schub s t e i g t  bei den  Glockendtisen der Abl6- .! 
I 1 1 
NASA-MSFC I 
4-k t o t o r  1 
(Kegeldiise) RL-10 5-2 
P&W SSblE 
Wiederanlegen 
I 
I 
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Abb. 24 Ablosungsdruck von Triebwerkcn m i t  Glockendiise u n t e r -  
s c h i e d l i c h e r  Schubwerte  (Mi = 3.7. LOX/H2) 
sungsdruck an ,  b i s  er m i t  dem von g r o a e r e n  Kegeldtisen unge fah r  
i ibereinst immt.  
E i n e  e n d g u l t i g e  Klarung d i e s e s  E f f e k t e s  i s t  n i c h t  n o g l i c h .  da 
d i e  Zahl  d e r  en t sp rechenden  Versuchswer te  noch v i e 1  zu g e r i n g  
ist. Neben den MeBfehlern,  d i e  n u r  e i n e n  T e i l  der S t r euung  h e r -  
v o r r u f e n  kannen, s i n d  f u r  d i e s e s  V e r h a l t e n  u n t e r  anderem f o l g e n d e  
Ursachen moglich: 
a Reynoldszahl  
I n  der  Abb. 24  k a n n t e  man e i n e n  R e y n o l d s z a h l e f f e k t  vermuten,  
d a  m i t  zunehmendem Schub auch  d i e  Re-Zahl l a n g s  d e r  Wand an- 
s t e i g t .  Man h a t  a b e r  b e i  a l l e n  t u r b u l e n t e n  Abl6sungsmessungen 
k e i n e n  oder e i n e n  nu r  unwesen t i i chen  Re-EEfekt f e s t g e s t e l l t  
[lo, 241.  D a  d e r  AblBsungsprozess  i n n e r h a l b  e i n e r  s e h r  kur-  
Zen D i s t a n z  e r f o l g t  und dahe r  f a s t  a u s s c h l i e S l i c h  d i e  Drucks- 
impu l sk r t i f t e  maf3gebend s i n d  ( s i e h e  A b s c h n i t t  3.3.2), haben 
d i e  Z a h i g k e i t s k r s f t e  n u r  e i n e n  unwesen t l i chen  E i n f l u S .  
Grenzsch ich ten twick lung  i ? 
D i e  G r e n z s c h i c h t  e n t w i c k e l t  s i c h  i n  e i n e r  gekrummten Dtise a i 
wegen der Druckverteilung senkrecht zur Dlisenwand anders 
als in einer Kegeldtise. Dadurch kann das Abl6sungsverhal- 
ten beeinflust werden (siehe Crocco-Probstein Theorie im 
Abschnitt 3.3-2). FuBerdem nirnmt in einer kleinen Diise 
die Grenzszhicht einen relativ gr6Beren Ram ein als in 
einern groBen Triebwerk, sodaR dreidimensionale Effekte eine 
Rolle spielen k6nnen. 
Versriderung der Ablosungsl3nge (Oszillationsbreite des 
Ablosungsgebietes) durch die Versuchs- unC! Triebwerksbe- 
dingungen 
Der mittlere Ablosungsprozess erfolgt innerhalb eiqer ge- 
wissen Distanz, die einige Grenzschichtstarken betrsgt. 
Die Lange dieser Zone kann durch die Triebwerks- und Ver- 
suchsbedingungen Leeinfl~Bt werden. Modellversuche mit 
Kaltgasdusen und kleinen Triebwerken konnen sehr sorgfgl- 
tig durchgeftihrt werden (starres Modell, glatte polierte 
Wand), In diesen Fallen ist die Ablosungsl3nge kurzer (nie- 
drigere Abl~sungsoszillationen [36] )und als Folge davon er- 
gibt sich eine Stromungsablosung bei kleineren Drucken als 
in einem groSen Triebwerk, bei dem die Strorungen der Grenz- 
schicht und Zustrombedingungen starker sind. Durch diese 
Stcrungen last die Stromung schon bei einem hoheren Druck ab. 
Die letztere Erscheinung wurde bedeuten, daS neben einer allge- 
rneinen Tendenz des Ablosungsdruckes mit der Machzahl die exakten 
Werte von den jeweiligen Triebwerks- und Versuchsbedingungen ab- 
hangen. Die in [36] aufgefiihrten MeBergebnisse lassen diesen 
EinfluS als moglich erscheinen. Die Ahlosungsdaten groBerer 
Triebwerke stellen demnach eine Art obere Grenze dar, die nur 
bei sehr sorgfsltig durchgefuhrten Versuchen mit den entsprechen- 
den ~odellmotoren unterschritten werden kann. Modellversuche sind 
also fur die Ermittlung des Ablosungsverhaltens groBer Trieb- 
werke wenig sinnvoll (siehe Abb. 24, J-2 Model1 und GroBtrie5- 
werk) , 
3.1.5 Zusamrnenfassung der experimentellen AblBsungsergebnisse 
Die verschiedenen experimentelLen Untersuchungen der Stromungs- 
1 
a 
ablasung in UberschalldIisen zeigen eine Reihe von (zum Teil 
streuenden) Effekten, die sich zu folgenden Feststellungen zu- 
sammenf assen lassen: 
Das Abldsungskriterium pi/pa erniedrigt sich mit zunehmen- 
der Machzahl Mi des ersten ~ekompressionspunktes. 
a Es existiert wahrscheinlich eine untere Grenze fur diesen 
"Rbl~sungsdruck", der bei Heiagastriebwerken zwischen 0.1 
und 0.2 pa liegen konnte. 
a Die Abldsungskriteria von groBen Triebwerken (Glocken- und 
Kegelduse) sind hoher als die von Kaltgas- und HeiBgas- 
rnodelltriebwerken. Die Meadaten gr8Berer Triebwerke stellen 
eine Art obere Ablosungsgrenze dar. 
Das Ablosungskriterium wird nicht oder nur unwesentlich 
beeinflust durch 
Dusendivergenzwinkel 
Dusenkontur (Kegel- oder Glockendiise) 
a Wandkontur 
Wandtemperatur 
m Treibstoffkombination 
3.2 E x p e r i m e n t e l l e  A b l o s u n g s k r i -  
t e r i e n  
Fur die Auslegung einer Duse ist es zweckmZBig einen anhlyti- 
schen Zusammenhang fur das Abl6sungskriteriuln zu haben, anstatt 
aus Abb. 21 den jeweiligen Wert herauszulesen. Die ubliche 
Methode ist die Verwendung einer empirischen Funktion, deren 
Konstanten durch die Datcnpunkte bestimmt werden. 
Einige empirische Ablosungskriterien sin6 veroffentlicht worden, 
die alle eine Zusammenhang zwischen dem Ablosungdruck und dem 
truckverh2iltnis pc/pa ergeben. 
Das 3lteste Ablosungskriterium stammt von M. Summerfield. Auf- 
bauend auf die Vexsuche von Forster und Cowles ergibt sich als 
Richtwert fur niedrige Druckverhaltnisse (p,/pa = 15 i 20): 
Bei hbheren Druckverh3ltnissen verringert sich dieser Wert. 
Schilling [30, 341: 
Aufbauend auf die Green'sche Methode [16] der Normierung von 
pi mit dem Brennkammerdruck an Stelle von pi/pa gibt Schilling @ 
eine Beziehung an, die 
lautet. Gleichung ( 8 )  gilt fiir kurze Glockendiiscn [l] . Xhn- 
licha Gleichungen k~nnen fur lange Glockendusen und Kegel- 
dusen aufgestellt werden. Multipliziert man (8)  mit pC/p,, 
so ergibt sich als AblBsungskriterium 
Ein Vergleich von Gleichung (9) mit Sen gemittelten experi- 
mentellen Daten von Abb. 21 zeigt, daB die Schilling'sche 
Gleichung vie1 zu niedrige Ablosungsdrucke liefert. Man muB 
deshalb annehmen, Cia13 (8) auf Kaltgasdaten basiert. ( 9 )  
,sollte somit nicht als Ablosungskriterium fur ~hemische Trieb- 
werke genornmen werden [35]. 
S. Kalt und D. Bendall verwenden eine Gleichung der Form (9). 
Die Versuchswerte von Kaltgasdusen und Raketentriebwerken mit 
festen und flussigen Treibstoffen verschiedener GroBe fuhren 
zu der Beziehung 
Bei niedrigen Druckverhaltnissen ist die Ubereinstimmung mit I 
i 
den gemittelten Datnn von Abb. 21 relativ gut, bei haheren 
Machzahlen weicht jedoch (10) ebenso wie (9) von den Experi- 
mantcldaten ab. 
Alle Gleichungen mit einem einfachen Potenzansatz des Druckver- 
hzltnisses verringern bei haheren Machzahlen den AblBsungsdruck 
zu stark. Kompliziertere Ansatze fur den Druckverhiiltnisein- 
flu0 wie der in [30] kBnnen zwar die 5bereinstimrnung mit den a 
Experimentaldaten in einem weiteren Bereich des Druckverhalt- 
nisses verbessern, jedoch bleibt ein erheblicher EinfluS des 
Isentropenexponenten auf den Abl6sungsdruck, der im 'Jersuch 
nicht beobachtet wird. Die Aufstellung einer empirischen Ab- 
losungsgleichung mit dem Druckverhaltnis ist deshalb an einen 
von vorne herein festgelegten Isentropenexponenten gebunden. 
Es ist gunstiger in einer empirischen Gleichung statt des 
Druckverhaltnisses pc/pa die Machzahl Mi vom Anfang der Ablo- 
sungszone zu nehmen. Ein Beispiel fur ein solches Ablosungs- 
kriterium, das in der Abb. 25 zusammen mit den gemittelten 
Abb. 25 Empirisches Ablosungskriterium (o gemittelte 
Ablasungsdaten chemischer Triebwerke) 
Experimentaldaten dargestellt ist, lautet 
FUr >Ii sollte der Wert 5 nicht sehr iiberschritten werden, da 
Versuchswerte oberhalb dieses Bereiches nicht vorhanden sind. 
3.3 T h e o r e t i s c h e  B e r e c h n u n g  d e r  
A b l o s u n g  
Das PhSnomen der Ablosung turbulenter Grenzschichten bei Uber- 
schallgeschwindigkeit kann nicht nur bei uberexpandierten 
Raketendiisen, sondern auch bei der Stromung uber Stufen, urn 
Keile und bei der Wechselwirkung zwischen einfallenden Ver- 
dichtungsstoBen and Grenzschichten auftreten. Die dazu aufge- 
stellten Theorien sind deshalb teilweise auch auf die Stromungs- 
ablosung in DQsen angewendet worden. 
3.3.1 ubersicht uber die wichtigsten Stromungsablosungsthco- 
rien fur Raketendusen 
Die Aufgabe der Stromunysablosungstheorie besteht darin, die 
Veranderung der Grenzschicht bei der Rekompression und ihr 
Zusamrnenspiel mit der AuBenstromung zu erfasscn. Die zur Berech- 
nung entwickelten Methoden, die sich zurn Teil sehr stark unter- 
scheiden, basieren auf folgenden Punkten: 
Gleichgewicht zwischen Wandreibun und DruckBndcrung im 
Abl6sungsgrLiet (Donaldson-Lange f9] ) 
ImpulsSnderung der Grenzschicht im Ablosungsgebiet und 
charakteristische G e s c l ~ w i n d i g k e i t s p r o f i l e  fiir die Pvnkte i 
und s (Tyler-Shapiro [46] ; (Eine im Prinzip ahnliche Methode 
verwendet J. Nielsen, J. Nielsen EngineeringgResearch, Inc., 
fur die Berechnungen im Rahmen des Projektes SQID) 
ImpulsBnderung der Grenzschicht im Ablosungsgebict, Trans- ! 
formation in die inkompressib:!e Form und Grenzschichtform- i ?; 
f aktoren (Crocco-Probstein [8j 1 i i: 
t 
Konstantes Verhliltnis der Machzahlen vor und nach dem Abl6- 
sungspunkt (Mager L28] , Guman [la] , Reshotko-Tucker [32] +,  
Lawrence [25] ) 
Druckanderung in der Grenzschicht und Drehung der AuDen- 
stramung (Mager 1281 ) 
fih~hclichkeit. des Abl6sungsdruckanstieges (Chapman [ 6 ]  ) 
Charakteristische Stromlinie in der Grenzschicht (Gadd [15], 
Arens-Spiegler [2] ) 
Obwohl einige dieser Theorien sehr alt sind, werden sie auch 
heute noch zur Bsrechnung der Str6mungsablosung in Raketendusen 
vewendet [29] . 
In [35] sind die verschiedenen Theorien dargestellt und mit 
den experimentellen Daten verglichen. Es zeigt sich, da0 die 
Berechnungsmethode von L. Crocco und R. Probstein die beste 
Ubereinstimmung rnit den Experimentaldaten liefert. Rei den 
iibrigen Theorien hat entweder der Isentropenexponent einen 
starken Einf lu0 a ~ f  den Abl6sungsdruck [2, 6 , 15. 18, 28, 321 
oder die Reynoldszahl, die mit der ortlichen Diisenlange gebil- 
det wird, spielt eine wichtige Rolle [ 6 r  91. Die Theorie von 
[46] ergibt sogar einen ansteigenden Ablosungsdruck bei hahe- 
ren Machzahlen. 
3.3.2 Ablosungstheorie von L. Crocco und R. Probstein [8] 
Das Grenzschichtmodell, das von L. Crocco und R. Probstein 
zur Berechnung des Ablosungsdruckes verwendet wird, ist in der 
Abb. 26 dargestellt. An der Stelle, an der der schrage Verdich- 
tungsstoa aus der Grenzschicht austritt, wird die AuBenstro- 
mung umgelenkt. In der Nahe des Ablosungspunktes sind die 
iiblichen Annahmen der Grenzschichttheorie nicht anwendbar, da 
die Druckverteilung senkrecht zur Grenzschicht nicht konstant 
ist. Diese Abweichungen van der konstanten Druckverteilung 
- 
t'~eshotko-~ucker, Lawrence und Tyler-Shapiro unterscheiden 
nicht zwischen dem AblBsungs- und Plateaudruckpunkt. 
kl ingen  aber stromaufwtirts und stromabwarts  r a s c h  ab, soda0 man 
an den Punkten i und p m i t  einem konstanten  Druck rechnen kann. 
Die Entfernung zwischen i und p b e t r a g t  nur  e i n i g e  Grenzschicht-  
Abb. 26 Grenzschichtrnodell d e r  Ablosungszone von 
Crocco-Probstein 8 
dicken.  Deshalb kann man den Massenzustrom i n  d i e  Grenzschicht  
und d i e  Wandveibung ve rnach l3ss igen .  
M i t  d e r  Verdrangungsdicke 6' [44] 
und der Impulsver lus td icke  O 
b 
kann man fur den  asse en st tom 6. und den Inpulss t rom I s c h r e i b e n  
Dabei bezeichen p die Dichte und u die Geschwindigkeit in der 
Grenzschicht, e steht fur die Werte am Grenzschichtrand. 
Betrachtet man nur zeitlich mittlere VorgSnge und w2ihlt ein 
Kontrollvolumen, wie es in der Abb. 26 dargestellt ist, so 
schreiben sich die Erhaltungssztze 
I i - 1  = 6  ( p - p )  
P i P i  
Die Xnderung der Strbmungswerte am Grenzschichtrand durch den 
schiefen VerdichtungsstoB wird durch die Hugeniot-Rankine Glei- 
chung beschrieben 
wobei T die Temperatur am Grenzschichtrand und y den Isentropen- 
exponent darstellen. 
Transformiert man (14) und (15) entsprechend der Crocco-Lees 
Theorie [7] und'fa~t (16) bis (18) zusmen, so erhSlt man 
Die Konstanten KCL ergeben sich aus den transforrnierten Ver- 
drangungs- und Impulsverlustdicken zu 
1 
6 inkompressibel 
1 
= -  
1 
K c ~ 2  
K ~ ~ l  
inkompressibel 
In Gleichung (19) hlngt fur eine gegebene Machzahl Mi der Druck- 
anstieg nur von den Grenzschichtwerten vor und nach dem Abl6- 
sungsgebietes ab. Lest man (19) nach der Machzahl auf, so er- 
wobei 
Der funktionale Zusammenhang der Gleichungen (21) und (22; ist 
in der Abb. 27 dargesteilt. Die Werte, die fur KCL gewsblt sind, 
- 48 - 
fUhren zu einer guten Ubereinstimmung zwischen theoretischen 
0 . 5  
Abb. 27 Abl~sungskriterium von Crocco-Probstein 
o gemittelte Experinentaldaten 
und experimentellen Ablosungsdaten. Der EinfluS des Isentropen- 
exponente-I auf das Ablosungsverhalten ist ziemlich gering, elne 
Erscheinung, die gut mit dem Experiment ubereinstimmt. 
Diese Ablosungatheorie zeigt, dab der Druck, bei dem die Strc-  
mungsablosu~g in der Duse erfolgt, von den Grenzschichtparame- 
tern Verdrsngungsdicke und Impulsverlustdlcke abhangt. StBrun- 
gen der Grenzschichtentwicklung durch Wandoszillationen, Druck- 
schdank1:ngen und Oberflschenrauhigkeit versndern die Crocco- 
Lees Parameter und die Abllisung geschieht bei einem vexznder- 
ten Druck. 
P 
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A N H A N G: AbltSsungsvorhersage fiir das Space Shuttle 
Haupttriebwerk 
In der Abb. A1 ist die normierte Wanddruckverteilung in der 
Diise des Space Shuttle Haupttriebwerkes dargestellt. Mit dem 
Abb. A1 Normierte Wanddruckverteilung des Space Shuttle 
Haupttriebwerkes [17] 
Vakuumdruckverhaltnis am Dusenende p /pc ergibt sich iiber 
@vat 
die Gleichungen (6) und (11) 
Mi = 4.5 ( y  = 1.26) (Mehrdimensionaler Wert nach [17] Mi = 4.2 ) 
pi/pa = 0.28 i 0.25 (der obere Wcrt beriicksichtigt 
die Streuung der experimentellen 
Daten) 
Damit erhalt man fur das Druckverh3ltnis1 bei dem die DUsc 
gerade voll flieI3tl 
1 
I Abl6sungs- 
anf ang 
wobei man aus Sicherheitsgrunden den oberen Wert nehmen sollte. 
